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基于绳牵引并联支撑的风洞复杂动态试验技术研究进展

王晓光*,林 麒
(厦门大学航空航天学院,福建 厦门361005)

摘要:[背景]新一代先进战斗机的研制更加强调高机动性、高敏捷性,要求飞行器具有良好的大迎角过失速机动能

力,需要掌握复杂机动过程伴随的飞行器机体的大面积流动非对称性/分离、旋涡破裂、多涡系结构等复杂现象和规律,
这对风洞复杂动态试验能力提出了高的要求.绳牵引并联支撑是基于机器人技术的一种新型机构,具有刚度较大,动态

性能良好等优点,为风洞试验提供了一种新的手段.[进展]本文首先简要论述已有基于传统硬式支撑方式的动态风洞

试验能力;然后针对新型的绳牵引并联支撑,分析国外在风洞试验中的应用研究现状,并通过梳理关键技术问题,重点

阐述本研究团队近年来在组合动导数、大迎角、旋转弹箭、多自由度耦合等复杂动态气动力风洞试验研究中取得的相关

进展.[展望]最后指出绳牵引并联支撑可以通过加强布局优化设计和智能化控制,进一步提高支撑系统的综合性能;并
结合流场测量等手段,进一步提升其在风洞动态试验中的能力.上述总结与分析可为绳牵引并联支撑技术在风洞试验

中的工程应用提供一定的理论指导与技术支撑.
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Advancesincomplexdynamicwindtunneltestingtechnology
basedonwire-drivenparallelsuspension

WANGXiaoguang*,LINQi
(SchoolofAerospaceEngineering,XiamenUniversity,Xiamen361005,China)

Abstract:[Background]Thedevelopmentofthenextgenerationofadvancedfighteraircraftplacesagreatemphasisonhigh
maneuverabilityandagility.Thisemphasisrequiresthataircraftsmustsecureexcellentpost-stallmaneuveringcapabilitiesathigh
anglesofattack(AoAs).Itisnecessarytounderstandthecomplexphenomenaandpatternsassociatedwithlarge-scaleasymmetric
flow/separation,vortexbreakdown,andmulti-vortexstructuresduringhigh-angle-of-attackmaneuvers.Thisnecessityplaceshigh
demandsonthecapabilityofwindtunnelstoconductcomplexdynamictests.Herein,weproposethatwire-drivenparallel
suspension,anewmechanismbasedonrobotictechnology,offersadvantagessuchashighstiffnessandgooddynamicperformance,

providinganewmeansforwindtunneltesting.[Progress]First,thispaperbrieflydiscussestheexistingdynamicwindtunneltesting
capabilitiesbasedontraditionalrigidsupportmethods.Then,itanalyzesthecurrentstateofabroadresearchandapplicationofwire-
drivenparallelsuspensioninwindtunneltests.Byidentifyingkeytechnicalissues,thepaperhighlightstherecentprogressmadeby
ourresearchteamincomplexdynamicwindtunneltests,particularlywiththefocusonhighanglesofattackandmulti-degree-of-
freedomcoupling.[Perspective]Finally,weproposethatthecomprehensiveperformanceofthewire-drivenparallelsuspension
systemcanbefurtherimprovedthroughstrengthenedlayoutoptimizationdesignandintelligentcontrol.Additionally,byintegrating
methodssuchasflowfieldmeasurement,itscapabilitiesinwindtunneldynamictestingcanbefurtherenhanced.Hopefully,the



厦门大学学报(自然科学版) 2025年

http:∥jxmu.xmu.edu.cn

summaryandtheanalysisproposedhereincanoffertheoreticalguidanceandtechnicalsupportfortheengineeringapplicationofwire-
drivenparallelsuspensiontechnologyinwindtunneltests.

Keywords:windtunneltest;wire-drivenparallelsuspension;highangleofattack;dynamic;multi-degree-of-freedomcoupling;
intellectualization

  随着航空科学技术的快速发展,新一代先进战斗

机的研制更加强调高机动性、高敏捷性等,要求具有

良好的大迎角运动特性,具备大迎角过失速机动能

力,这对提升战斗机的战术性能和作战效能具有重要

意义[1].在大迎角机动过程中,常伴随飞行器机体的

大面积流动非对称性/分离、涡破裂及非对称畸变、多
涡系结构等复杂现象,不仅导致气动力的非定常效应

显著增加,而且也呈现出较强的非线性、纵横向交叉

耦合、迟滞等特征,同时还存在多自由度运动耦合、惯
性耦合、耦合共振,进一步诱发非指令、非稳定运动形

式,如锥形运动、摇滚等.这些因素对飞行性能影响很

大,给飞行稳定性和控制带来严峻挑战.
计算流体动力学(CFD)与风洞试验是飞行器设

计阶段获取关键气动数据的两种重要手段.虽然随着

数值计算方法的进步,CFD能力得到增强,但仍需要

风洞试验提供精准的数据进行验证.尤其针对大迎角

非定常气动特性,更需要研发相应的风洞试验方法和

装置以探索气动/运动规律.大迎角机动一般是多自

由度耦合运动,如典型机动动作Herbst,其表现为俯

仰、滚转、偏航、升沉等耦合运动形式,具有强烈的多

自由度动态气动力特性.而目前典型的动态试验,如
绕体轴的单自由度强迫振荡、双自由度耦合振荡,以
及绕速度轴的旋转流场振荡等,常采用“模型-天平-支
杆”尾撑形式,但该类型支撑刚度有限,尤其在大迎角

非定常气动力作用下容易引起振动,增大测量误差,
降低动态试验精度.因此,迫切需要发展大迎角多自

由度耦合试验支撑技术,以满足先进战斗机高机动特

性的研发需求.
绳牵引并联支撑系统(wire/cable-drivenparallel

suspensionsystem)是基于并联机器人技术的一种新

型机构,具有可伸缩性,通过传动机构调整绳索的长

度很容易实现较大的工作空间,同时具有结构简单、
成本低、响应速度快、动态性好等优点,非常适用于机

械加工、装卸运载、医疗康复,以及飞行器研发等领

域,已成为近年来研究的热点[2-3].在航空应用方面,
与传统的风洞试验支撑方式相比,采用绳牵引并联机

构作为飞行器模型的支撑方式可根据试验项目的需

求选择和调整系统刚度,既能够有效减小对流场的干

扰,提高试验结果的精准度,又能适应特殊构型模型

的支撑需求,如旋转弹箭,以及需要飞行器进行多姿

态角耦合运动、大迎角、大位移变化的特种实验(如大

幅值振荡气动力测量、模型底部压力测量),以及复杂

动态实验等[4].因此,基于绳牵引并联支撑技术,提高

风洞试验模拟精准度,解决复杂模型支撑以及满足特

殊实验要求,提升风洞复杂动态试验能力,将具有重

要的理论研究意义和工程应用价值.
本文首先简要论述已有基于传统硬式支撑方式

的动态风洞试验能力,以及国外采用绳牵引并联支撑

方式所开展的风洞试验研究状况;然后梳理关键技术

问题,阐述本研究团队所取得的复杂动态风洞试验研究

进展;最后总结分析绳牵引并联支撑技术的发展趋势.

1 硬式支撑风洞动态试验技术

战斗机在进行大迎角过失速机动时体现为多自

由度运动,这里将重点介绍典型的飞机模型风洞多自

由度动态试验装置和技术.
国外,美国弗吉尼亚理工研制了一种尾撑方式三

自由度运动装置DyPPiR,可以实现升沉、大幅俯仰、
大幅滚转耦合运动,并基于试验数据研究了气动力的

迟滞特性和建模方法[5].Bihrle研究所设计了可以同

时绕速度轴旋转和绕机体轴转动的多轴运动装置,用
于过失速/尾旋特性研究[6].俄罗斯SibNIA和TsAGI
研究院先后研制了一种腹撑和背撑三自由度(俯仰/
滚转/偏航)动态机构,分别研究了尾旋特性,以及大

迎角下机翼摇滚现象及其控制律[7-8].
英国布里斯托大学研制了一种五自由度动态试

验装置,可以实现除来流方向线位移外的其他运动形

图1 英国五自由度支撑[9]

Fig.1 Thefive-DOFsupportsystemofUK[9]

式(图1),其主要用于虚拟飞行试验技术研究,即通过
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控制舵面进行多种不同自由度的动态试验,研究飞机

模型的气动力迟滞效应、极限环振荡、大迎角区间的

横航向偏离特性,以及参数辨识和控制律验证等[9].
德国在DNW-NWB风洞中建立了一种六自由度并联

运动试验台MPM(图2),可以模拟复杂的机动动作,
且通过控制鸭翼、襟翼以及舵面转动,记录运动过程

中的气动和姿态数据,进行气动/运动/控制特性研

究[10].此外,为了实现真正意义上的六自由度无约束

风洞试验,美国等率先发展了风洞模型自由飞试验技

术[11],其本质上是一种广义的虚拟飞行试验.

图2 德国六自由度MPM试验台[10]

Fig.2 Six-DOFMPMtestrigofGermany[10]

国内,多家科研院所和高校也具备了双/多自由

度动态试验研究能力.例如,中国空气动力研究与发

展中心研制的双自由度耦合运动装置,可以实现俯

仰/滚转、俯仰/偏航以及偏航/滚转的组合运动,并在

立式风洞中建立了同时开展旋转流场与振荡动导数

的试验装置,用于分 析 旋 转 运 动 对 动 导 数 的 影

响[12-13].此外,还研制了一种六自由度刚性并联机构,
可以实现单自由度和多自由度耦合复杂运动,具有较

大工作空间、高运动精度和高速等特点,满足低速风

洞试验要求,并具体开展了纯俯仰运动,直接获得俯

仰阻尼动导数[14].航空工业空气动力研究院开发了一

套低速风洞双自由度大幅振荡试验技术,通过动态标

准模型试验的典型结果分析,验证了其有效性;建立

了旋转流场下的单自由度振荡机构,以旋转+大幅俯

仰运动实验为例,着重分析了不同运动参数对气动特

性的影响[15-16].南京航空航天大学设计了一种两自由

度耦合运动试验台,可以模拟大迎角偏航/滚转及俯

仰/滚转耦合运动[17];还研发了一套五自由度动态混

联机构,开展了翼身组合体的传统动导数以及摇滚试

验[18].北京航空航天大学研制了一种模拟Herbst机

动的风洞虚拟飞行试验装置,可以实现快速拉起、圆
锥运动以及绕体轴滚转等运动的组合;并针对机翼摇

滚问题,开展了两自由度的俯仰/自由摇滚运动试验,

分析了动态迎角变化对前体非对称涡诱导机翼摇滚

运动的影响及产生机理[19].
由上述可知,目前风洞多自由度动态试验可以分

为三类.第一类是绕机体轴转动的耦合振荡试验,包
括强迫/强迫振荡、以及强迫振荡/自由转动类型.第
二类是绕速度轴转动的动态试验,其可以看作是一种

广义的多自由度耦合运动,包括旋转天平试验,以及

旋转流场下的振荡试验.第三类是风洞模型飞行试

验,包括三/四/五自由度的风洞虚拟飞行试验,以及

带动力无约束的水平风洞自由飞试验,主要用于气

动/运动/控制一体化特性研究.而针对大迎角非定常

气动特性研究,主要采用前两类动态试验方式,但受

限于硬式支撑方式的动态性能,还无法实现具有较宽

泛模拟能力的多参数耦合的三或更多自由度强迫动态

试验,限制了对大迎角非定常气动特性的深入研究.

2 绳牵引并联支撑风洞动态试验系统

2.1 国外绳牵引并联支撑系统研究现状

绳牵引支撑具有对流场干扰较小、动态性能良好

等特点,已广泛应用于风洞试验研究,如全模颤振、动
导数、虚拟飞行、旋转弹箭等试验[4].其中,六自由度

绳牵引并联支撑更是受到关注.例如,法国宇航研究

局(ONERA)的Lafourcade首次提出将其应用于风洞

图3 绳牵引并联支撑战斗机模型[20]

Fig.3 Wire-drivenparallelsuspendedfightermodel[20]

试验[20](图3),并开展了低速风洞绳牵引并联支撑

(SACSO)研究.具体采用九根牵引绳实现不同控制方

式,如纯位置控制实现六自由度强迫运动、力/位混合

控制实现强迫+自由运动.德国汉堡工业大学与杜伊

斯堡-埃森大学等合作设计了八绳牵引的船体模型支

撑系统,将其用于风洞测量船体周围的速度和压力分

布[21].美国乔治亚理工Lambert课题组针对轻小尺寸

的钝体模型,提出采用一种八绳牵引支撑方式,通过

粒子图像测速(PIV)、热线风速仪等进行流场综合分

析,重点研究低速来流下模型单自由度运动时尾迹涡
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的特性,并结合主动流动控制技术进行实验验证[22].
韩国科学技术研究院设计了含天平系统的绳牵引并

联支撑方式,以NACA0015翼型为例,采用运动控制

技术在低速风洞中开展了静态气动力测量试验[23].但
上述绳牵引并联支撑的研究还未涉及复杂的多自由

度耦合运动,且运动空间相对较小,运动控制性能有

待提升.

2.2 关键技术阐述

绳牵引并联支撑系统应用于气动试验主要是实

现飞行器模型的单/多自由度运动,以满足典型动态

试验的要求,如动导数试验、旋转弹箭、大迎角大幅值

振荡试验等复杂运动.为具备高精度运动与试验测量

的能力,绳牵引并联支撑系统需要攻克诸多关键技术

(图4),通过对系统运动学与动力学建模分析,设计运

动规律,通过位姿测量为飞行器模型控制提供输入形

成闭环,提高系统的精度与鲁棒性;进而开展风洞气

动测量试验,进行复杂运动气动特性研究.

SDM:标准动态模型.

图4 绳牵引并联支撑技术框架

Fig.4 Frameofwire-drivenparallelsuspensiontechnologies

2.2.1 运动学建模

绳牵引并联支撑系统运动学建模关键是构建绳

长与飞行器模型位姿之间的几何关系.考虑绳牵引并

联支撑在风洞试验中的应用特点,为提高运动学模型

的精确性,需具体分析绳与滑轮连接点的时变特性对

绳长、模型位姿的影响.此外,分析和优化有效工作空

间,避免绳索虚牵,以及绳索与飞行器模型之间发生

干涉,是进行风洞静态/动态试验的前提.整体而言,
有效工作空间必须满足以下两个条件.1)力封闭条

件,即同时满足受力平衡与绳拉力大于0,具体描述为

∑
m

i=1
ti·Ji+W =0,∃ti>0,式中ti 为第i根绳的拉

力,Ji 是雅克比矩阵J 的列矢量,W 表示外力.2)几

何干涉约束条件,具体包括绳与绳之间的最短距离大

于某设定值,以及绳与飞行器模型之间的夹角大于某

临界值.
基于力封闭和几何干涉约束条件,根据凸集理

论,将凸锥的定义推广至多维空间,可计算得到支撑

系统的工作空间,即在满足模型所受合力为零且每根

绳的拉力均大于零的条件下,去除几何干涉情况.具
体可以采用超平面矢量投影法或雅克比矩阵零空间

法进行求解[24].此外,根据复杂动态试验的实际要求,
如大迎角大幅值、多自由度耦合机动等,可以改变绳

牵引布局方案,有效改进飞行器模型的运动空间.

2.2.2 系统刚度与振动特性

绳牵引并联支撑系统的刚度与振动特性是设计

过程中必须要考虑的问题.支撑系统的静力学方程可

表示为

W+JTT=0, (1)
式中,T=(ti),为绳拉力矢量.对上式进行变分,可推

导得出系统的刚度矩阵K为

K=G(u,T)+JTKsJ, (2)
式中:G(u,T)为雅克比矩阵求导项;u为绳长单位矢

量,与飞行器模型位姿有关;Ks为绳的抗拉刚度,与绳

的弹性模量有关.由此式可知,系统刚度矩阵不仅取

决于牵引绳的拉力与抗拉刚度,还与支撑系统的设计

参数,包括牵引绳的几何布局、飞行器模型的运动位

姿等参数有关.目前,大多研究聚焦系统的静刚度.结
合机构布局与绳拉力等参数的优化,对系统动刚度的

分析仍将需要继续关注.
进一步,考虑系统的无阻尼固有频率,可根据下

式求得

‖K-ω2M‖=0, (3)
式中,ω为系统固有频率,M 为系统惯性矩阵.文献

[25]以尖锥标模为例,分别针对悬臂梁式弯刀支撑和

绳牵引并联支撑进行了刚度与固有频率分析,结果显

示绳牵引并联支撑一阶固有频率为7.26Hz,高于弯

刀支撑的1.25Hz,显示出更好的结构振动特性.

2.2.3 动力学建模与运动控制

与风洞试验传统硬式支撑机构及其运动控制相
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比,绳牵引并联支撑是复杂的强耦合、多输入多输出、
非线性时变系统,还需考虑绳索弹性变形及绳拉力约

束等影响,这对动力学建模与高精度运动控制提出了

更高要求.基于牛顿-欧拉法,可以构建系统动力学模

型,其矩阵形式可表示为

M(X)X
··
+N(X,X

·)-wg-we=-JTT, (4)
式中:X为飞行器模型位姿矢量,X

·
为速度矢量,X

··
为

加速度矢量;M(X)为飞行器模型的惯性矩阵;N(X,
X
·)为非线性柯氏离心力矩阵;wg为重力向量;we为飞

行器模型所受的空气动力载荷.
基于上式,可以进行系统动力学分析与控制研

究,控制策略通常可以分为两类:一类为半闭环控制,
其被控量为绳索的长度或驱动电机的转角;另一类为

全闭环控制,其被控量为模型位姿.在飞机模型高动

态变化下,非线性动力学特性表现更突出,运动学控

制器不能满足性能需要.此外,在控制器设计时应同

时考虑绳索张力变化,并结合位姿进行控制.尤其在

试验来流作用下,应避免飞行器模型运动过程中牵引

绳松弛发生“虚牵”现象,否则将严重影响气动参数的

测量结果.同时,系统运动学参数如绳索与滑轮接触

点位置变化、绳索弹性对计算长度的影响等都会引起

雅克比矩阵的不确定性,将导致系统鲁棒性能变差.
因此,设计具有鲁棒性且考虑系统动力学特性的力位

混合控制器是关键[26].

2.2.4 气动力测量

常规风洞试验的目的是获得飞行器模型的空气

动力载荷,通常采用六分量天平直接测量作用在模型

图5 “模型-天平-支杆”一体化设计方案[27]

Fig.5Integrateddesignschemeof“model-balance-supportrod”[27]

上的力和力矩.针对绳牵引并联支撑在风洞试验中的

应用,测量气动力的关键是进行内置六分量天平与飞

机模型的一体化结构设计.文献[27]提出“模型-天平-
支杆”一体化设计方案,如图5所示,包括SDM、天平、
套筒和支杆等组件,天平两端分别固连前锥套和后锥

套,前锥套固连于模型,后锥套固连于套筒;支杆也固

连于套筒,用于连接绳索.套筒、支杆与模型之间无接

触,模型仅通过前锥套与天平接触固连,使得天平所

测得的载荷即为模型传递的载荷,与套筒、支杆无关.
此外,针对绳索对流场干扰问题,文献[28]重点分析

了绳牵引并联支撑应用于高速来流条件下的气动干

扰特性,包括不同马赫数、不同迎角,以及绳索直径、
牵引点位置和布局方式等,结果表明绳牵引支撑具有

较小干扰和较好的稳定性.
除内式六分量天平测量方法,鉴于绳牵引并联支

撑的特点,基于系统静力平衡方程,可以通过吹风前

后绳拉力的变化解算飞行器模型受到的气动力及力

矩,具体可以表示为

Fe
Me

􀭠
􀭡

􀪁􀪁 􀭤
􀭥

􀪁􀪁 =JT(Tw-T0)=

 [Fex Fey Fez Mex Mey Mez]T, (5)
式中:Fe、Me分别表示模型在吹风试验时所受的气动

力和气动力矩;T0和Tw 为吹风前后绳牵引的拉力矢量;
模型所受的阻力、侧向力及升力分别为Fex、Fey、Fez;流
场作用在模型上的滚转力矩、俯仰力矩及偏航力矩分别

表示为Mex、Mey、Mez.文献[29-30]已采用上述方法通过

实验验证得到气动力参数,结果显示是合理正确的.
此外,文献[31]进一步提出,在进行风洞动态试

验时,基于系统动力学方程,气动力参数可由下式

求解:
Fe
Me

􀭠
􀭡

􀪁􀪁 􀭤
􀭥

􀪁􀪁 =JTΔT-M(X)X
··
-N(X,X

·), (6)

式中,M(X)X
··

与N(X,X
·)分别是惯性项与柯氏力项,

ΔT为吹风前后的绳拉力变化.考虑到拉力传感器测

量值与近模型端实际值之间存在误差,还需进一步去

除模型运动导致的绳索惯性力,来流对绳索的干扰

力,以及滑轮对绳索的摩擦力等.

3 绳牵引并联支撑系统的气动试验研究
进展

  本研究团队长期开展绳牵引并联支撑技术在风

洞试验中的创新应用研究,在绳牵引支撑技术、风洞

动态试验和非定常气动研究方面,积累了一定的理论

研究成果与丰富的实验经验[32-54].
项目组先后建立三代原理样机,即绳牵引并联机

器人(wire-driveparallelrobot,WDPR)支撑系统,如
图6所示,并采用类F-16和类F-22两种不同的

SDM,通过设计连接方式,用内置六分量天平测力,先
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后多次在不同风洞单位开展低速试验,完成常规气动

测力、动导数、大幅值单/双自由度振荡,以及初步的

多自由度动态试验.

图6 绳牵引支撑系统原理样机

Fig.6 Prototypeofwire-drivensuspensionsystem

图7 不同支撑方式的风洞试验

Fig.7 Windtunneltestswithdifferentsuspensionmethods

3.1 静态试验验证

静态试验也可称为常规试验,可用来进行有效性

验证.对比常规弯刀尾支撑[图7(a)]和新型绳牵引并

联支撑[图7(b)]的飞机模型的静态重复性试验结果,
发现两者具有非常好的一致性,表明绳牵引并联支撑

方式具有很好的可行性和有效性.比如,采用SDM,风

速30m/s,偏航角为0°,两种支撑方式的升力系数CL
的七次重复性试验结果如图8所示,两种支撑方式下

CL的最大均方差分别为1.35%和1.16%,线性度、最
大升力系数迎角等关键参数也一致.

图8 升力特性曲线对比[45]

Fig.8 Comparisonofliftcharacteristicscurves[45]

3.2 复杂动态气动试验研究

静态试验气动参数对比分析充分验证了绳牵引

支撑的有效性,本节将重点介绍开展的一系列单、多
自由度耦合振荡及特殊复杂动态非定常试验气动

研究.

3.2.1 单自由度俯仰振荡试验

针对典型单自由度俯仰振荡试验,模型常做简谐

运动:
α=α0+Asin(2πft), (7)

式中,f为振荡频率,A为振荡幅值,α0为振荡中心角,
α为振荡相位角.定义模型做俯仰振荡运动的减缩频

率κ为

κ=ωcA/V0, (8)
式中,ω=2πf为振荡圆频率,cA 为试验模型平均气动

弦长,V0为试验段来流速度.
以SDM为例,在开口式低速直流风洞中进行了

俯仰振荡气动力测量试验研究,将杆式六分量应变天

平内置于模型中,实现了气动力和力矩的直接测量;
利用绳拉力信号连接风洞数据采集系统,实现气动

力、位姿测量和绳拉力的同步采集;通过傅里叶变换

对3种信号进行频谱分析,得到位姿信号与气动力信

号的相位差,进而获得气动参数.
图9为A=5°,V0=20m/s时,κ分别为0.0269和

0.0538(振荡频率分别为0.34Hz和0.68Hz)得到

的单自由度俯仰振荡结果.图9中的升力系数CL曲线

呈现出明显的迟滞效应现象,整条曲线为非定常迟滞

环串接曲线.这种典型的非定常气动现象是因为当模
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型上仰时,涡破裂推迟导致产生气动力载荷增大;而
在下俯过程中,则是由机翼前缘涡的再附推迟引起气

动力载荷量减小,因此在一个局部振荡运动过程中升

力系数出现迟滞环.从图中可知,升力系数的动态测

试结果曲线与静态试验曲线走势的一致性较好,而且

各平衡角阶梯下的升力系数迟滞环首尾相连.图9(b)
为振荡平衡角α0=0°时的非定常迟滞环放大图.可以

看出,非定常迟滞环面积随频率增大而增大的现象,
说明基于八绳牵引并联机器人(WDPR-8)支撑系统得

到的单自由度俯仰振荡试验结果是有效的.

    
图9 不同中心角和频率的俯仰振荡升力曲线[45]

Fig.9 Pitchoscillationliftcurvesatvariouscentralanglesandfrequencies[45]

  此外,基于小幅值单自由度振荡试验运动和气动

测量数据,利用相位差可以进一步获取动导数等关键动

态参数.绳牵引支撑与传统尾式支撑的俯仰组合动导数

结果对比如图10所示,其中TPI(Turbomachineryand
PropulsionInstitute)、AWT(AnkaraWindTunnel)
与NAE(NationalAeronauticalEstablishment)均为

国外相关研究单位动导数试验结果[46].由图可知,绳
牵引支撑的俯仰阻尼导数(Cmq+Cmα)与参考文献结果

均为负值,曲线的变化规律也基本相同,证明了以

WDPR-8为模型支撑进行动导数试验的可行性.

图10 不同支撑俯仰组合动导数结果对比[27]

Fig.10 Comparisonofpitchcombineddynamicderivatives
withdifferentsuspension[27]

3.2.2 双自由度耦合振荡试验

基于WDPR-8支撑系统,开展了大迎角下的偏航

与滚转耦合振荡试验[47].当模型支撑迎角为40°时,偏

航角幅值15°,滚转角幅值12°,频率均为0.6Hz,分别

进行单独的偏航振荡和滚转振荡(yaw&roll)以及偏

图11 单独偏航/滚转与耦合振荡试验结果对比[47]

Fig.11 Comparisonofsingleyaw/rollandcoupled
oscillationtestsresults[47]

航滚转耦合(yaw+roll)振荡试验,结果如图11,气动

特性符合实际物理意义.分析可知,耦合运动的偏航

力矩系数Cn与滚转力矩系数C1 在数值上并不等于

单独运动的简单叠加,说明大迎角非定常振荡试验中
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存在较强的耦合效应,复杂的运动结果不可以用简单

的运动进行线性叠加.

3.2.3 多自由度耦合动态试验及气动特性

由3.2.2节的气动结果可知,双/三自由度耦合

的气动特性不能简单地视为单自由度气动数据的线

性叠加,若对比三自由度(滚转+俯仰+偏航)与单自

由度(俯仰)、双自由度(俯仰+偏航)/(俯仰+滚转),
不同自由度运动呈现出不同的迟滞特性.

图12(a)显示相同中心迎角下,不同幅值、不同频

率时俯仰+滚转+偏航三自由度低速风洞试验的气

动特性参数,这里以俯仰力矩系数为例.对于相同幅

值,随着频率的增加,迟滞环面积明显增大,非定常效

应更加突出;类似地,对于相同频率,幅值的增加也体

现出迟滞环的包络面积增大.进一步开展不同频率比

时的多自由度耦合振荡试验,图12(b)显示三自由度

耦合运动,其中俯仰、滚转和偏航的振荡频率分别为

0.1,0.2和0.2Hz,振荡幅值均为5°,俯仰中心角为

30°,此时迟滞环形状发生变化,表明振荡频率不同时,
将会产生更复杂的动态运动及气动特性.

图12 三自由度耦合不同参数时的气动系数[48]

Fig.12 Aerodynamiccoefficientsofthree-DOFcoupled
motionwithdifferentparameters[48]

由上述分析可知,三/四自由度耦合运动试验展

现出更复杂的气动特性,频率比不等于1时,迟滞环

特性发生明显变化;通过绳牵引支撑获得的大迎角多

自由度动态气动试验数据,可以为后续非定常气动力

建模,以及气动运动耦合特性研究提供支撑.大迎角

机动过程中的多自由度耦合动态气动特性对于非定

常气动力的建模、飞行器动稳定性的预测以及控制律

的设计与验证至关重要,后续还需深入开展多参数情

况下的气动特性研究,并结合流场测量深入探究流动

机理以及运动气动耦合机制.

3.2.4 绕速度矢量旋转运动试验及气动特性

绕速度矢量旋转运动的风洞试验是研究战斗机

尾旋和大迎角复杂机动特性的一种重要的手段.基于

绳牵引并联支撑所设计的绕速度矢量旋转运动方法,
本课题组开展了低速风洞试验研究,其中定旋转角运

动完成了10°、20°、30°不同初始迎角、多组运动圆锥角

以及0.5π/s、π/s、2π/s等多组旋转角速度运动,并对

气动特性进行了分析[49].
飞机模型绕速度矢量旋转运动时,机体纵轴扫过

的面为一个圆锥面.定旋转角速度运动中,给定圆锥

运动的角度参数为:δ=15°,ζ=0.2πtrad/s,结合运动

几何关系式便可以确定模型整个运动过程中的姿态

角变化规律,图13为飞机模型定旋转角运动过程中

的运动时序图.

图13 飞机模型运动时序

Fig.13 MotiontimingofSDM

通过伺服电机编码器测量转角,并经由运动学正

解可得飞机模型的姿态角,进而得到气流角变化.如
图14所示,可知迎角和侧滑角的运动幅值为15°时,
跟踪的绝对误差不超过0.06°.根据定旋转角运动特

点,绘制气动力系数与对应姿态角的部分变化曲线如

图15所示.升力系数随姿态角变化的曲线完整且能

够形成闭环,均发生了明显的气动迟滞现象.旋转天

平试验最关注的是模型在圆锥运动状态下的横航向

气动系数.本课题组分析了不同运动参数对各项气动

系数的影响,发现随着半锥角的增加,气动系数的幅

值显著增大,能够完全包络较小半锥角的气动系数;
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气动力系数随运动频率的增加表现出更加明显的迟

滞效应.同时,风洞试验数据分析结果表明,采用绳牵

引并联支撑机构可以实现对战斗机绕速度矢量旋转

运动的有效模拟.除了定旋转角速度运动,后续根据

运动规律,可进一步设计定气流角旋转运动,探究不

同迎角下气动系数的迟滞变化规律.

图14 气流角跟踪曲线

Fig.14 Trackingcurvesofairflowangles

图15 升力系数随迎角的变化[49]

Fig.15 Liftcoefficientvariationwithangleofattack[49]

3.2.5 旋转弹箭悬挂支撑设计及其风洞试验

旋转弹箭在飞行中同时存在进动、章动和自旋等

多种角运动相互耦合,其复杂的运动特性如图16所

示[54].传统的风洞试验硬式支撑方式难以实现如此多

自由度相互耦合的运动模式.目前尚未见有同时实现

进动、章动和自旋相互耦合的旋转弹箭风洞试验的

研究.

图16 旋转弹箭复杂耦合运动[54]

Fig.16 Complexcoupledmotionofthespinningprojectile[54]

本课题组为了满足旋转弹箭耦合运动的风洞试

验需求,提出了基于WDPR的旋转弹箭风洞试验模型

悬挂支撑方案,并在理论方面开展了深入的研究工

作[54].首先,基于 WDPR技术,设计了一种能同时实

现进动、章动和自旋耦合运动的旋转弹箭风洞试验悬

挂支撑机构.图17为弹箭模型的简化结构及支撑

方案.

图17 旋转弹箭模型简化结构及悬挂支撑方案[54]

Fig.17 Simplifiedstructureofthespinningprojectile
modelandsuspensionsupportscheme[54]

然后,在建立旋转弹箭耦合运动轨迹的数学模型

和悬挂支撑机构运动学模型的基础上,开发了旋转弹

箭风洞试验系统.并将该系统搭建于西安现代控制技

术研究所的CG-01高速风洞内,开展了旋转弹箭模型

的静态迎角重复性试验,并首次实现了进动、章动及

自旋三种角运动相互耦合运动的动态试验.试验模型

在风洞内的悬挂安装效果如图18所示.

图18 试验段绳牵引支撑旋转弹箭模型

Fig.18 Spinningprojectilemodelsuspendedinthe
windtunneltestsection
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通过高速风洞吹风试验,得到静态迎角重复性试

验中的俯仰力矩系数Cm 及法向力系数CN随迎角的

变化曲线,并与参考文献[55-56]中的美国阿诺德工程

发展中心(AEDC)和美国海军军械(NAVORD)数据

进行比较,如图19所示,其中试验1~5为重复性试

验,M 为马赫数,CG为质心相对位置(长细比为10).
尽管绳牵引支撑的风洞试验条件与参考文献中有所

差别,但试验结果表明,无论是数据的量级还是变化

趋势上,静态试验结果与参考文献的数据都具有良好

的吻合度,证明采用WDPR作为弹箭模型的风洞试验

支撑是可行的.

图19 旋转弹箭静态重复性试验结果

Fig.19 Resultsofstaticrepetitiontestsforthe
spinningprojectilemodel

此外,还得到了一系列的耦合运动试验结果,以
其中一组试验为例,其气动系数变化如图20所示.其
中的横坐标ζ为攻角平面绕速度矢量轴转过的角度,
称为进动角或锥动角.可见,耦合运动过程中,面内力

矩系数,即俯仰力矩系数Cm 的曲线具有低频振荡与

高频振荡相互叠加特性.面外力矩系数,即偏航力矩

系数Cn的曲线在零均值附近高频振荡,并出现类似

“拍振”的特征.在两个进动周期上各对应相位点上的

气动系数基本相同,表明该支撑系统用于旋转弹箭耦

合运动风洞试验具有良好的动态可重复性和可信度.

图20 旋转弹箭模型耦合运动风洞试验结果

Fig.20 Windtunneltestresultsofcoupledmotionfor
thespinningprojectilemodel

上述研究表明,绳牵引并联支撑系统能够实现旋

转弹箭的多角自由度耦合运动,通过进动、章动和自

旋三种角运动相互耦合的旋转弹箭风洞试验,所获得

的动态信号初步反映了旋转弹箭模型气动特性的复

杂性,后续将进一步揭示旋转耦合运动气动特性及其

规律.

3.2.6 绳牵引支撑机翼模型气动试验

文献[57]基于绳牵引并联支撑机构,开展机翼模

型的多自由度风洞动态试验(图21),基于绳拉力解算

气动方式,通过对比不同自由度试验结果,定性分析

运动对翼型/机翼动态失速气动表现的影响.其中,以
俯仰-浮沉-摆振三自由度为例,选取频率为0.5Hz,控
制规律为x =15sin(πt),z=10sin(πt),θ=15-
10sin(πt).为了更好体现三自由度特性,加入单自由

度(单独俯仰振荡)、双自由度(俯仰-浮沉)的试验结果

进行对比(图22).三种不同自由度运动均表现出倒8
字交叉型迟滞环,三自由度耦合迟滞面积最大,运动

中,其升力系数极值相较两自由度运动有所下降,表
明来流方向的模型振荡减轻了失速情况.后续将结合

流场结构的数值模拟或试验测量,进一步从流动机理

角度摸清耦合运动的作用机制.

图21 绳牵引支撑翼型气动试验[57]

Fig.21 Airfoilaerodynamictestwith
wire-drivensuspension[57]
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图22 单/双/三自由度耦合运动升力系数对比[57]

Fig.22 Comparisonofliftcoefficientsinsingle,double,

andthree-DOFcoupledmotions[57]

4 总 结

鉴于绳牵引并联支撑具有结构简单、研制成本

低、可重构性强、响应速度快的优点,既可以采用一套

支撑进行多种动态试验,提高飞行器的研制效率等优

势,又可以通过深入开展布局优化设计,以适应多种

不同构型的飞行器模型.结合智能化控制技术进行

多/六自由度耦合运动,亦可通过冗余约束或欠约束调

整,实现强迫或自由运动,进而开展复杂动态气动特性

研究,虚拟飞行试验或全模颤振气动弹性试验研究等.
绳牵引并联支撑可以作为复杂动态试验平台的

有效补充,用于支持建立丰富的风洞动态试验数据

库,进一步结合流场测量、显示技术,深入挖掘流动机

理;也可以作为流场移动测量平台,尤其适用于大尺

寸风洞流场品质的测定;还可以作为验证平台,为流

动控制技术与矢量推力技术等提供支持.此外,目前

绳牵引支撑技术应用于低速风洞静态、动态气动试验

方面被证明是有效可行的,但其在高速甚至高超声速

风洞试验中的应用还需进一步验证.
总而言之,绳牵引并联支撑技术有望进一步扩展

风洞动态试验能力,提高风洞试验的运行效率,提升

风洞装备水平.

参考文献:
[1] 何开锋,刘刚,毛仲君,等.先进战斗机过失速机动模型飞

行试验技术[J].空气动力学学报,2020,38(1):9-20.
[2] POTTA,TEMPELP,VERLA,etal.Design,implemen-

tationandlong-termrunningexperiencesofthecable-
drivenparallelrobotCaRoprinter[C]∥International

Conferenceon Cable-Driven Parallel Robots.Cham:

Springer,2019:379-390.
[3] ZHANGZ,SHAOZ,WANGL.Optimizationandimple-

mentationofahigh-speed3-DOFstranslationalcable-
drivenparallelrobot[J].MechanismandMachineTheory,

2020,145:103693.
[4] 王晓光,林麒.风洞试验绳牵引并联支撑技术研究进展

[J].航空学报,2018,39(10):6-25.
[5] LUTZEF,FANY,STAGGG.Multiaxisunsteadyaero-

dynamiccharacteristicsofanaircraft[C]∥Atmospheric
Flight MechanicsConference.Portland:AIAA,1999:

AIAA99-4011.
[6] KAYJ.Acquiringandmodelingunsteadyaerodynamic

characteristics[C]∥ Atmospheric Flight Mechanics
Conference.Denver:AIAA,2000:AIAA-2000-3907.

[7] SOHINP.Modelingofspinmodesofsupersonicaircraft
inhorizontalwindtunnel[C]∥InternationalCongressof
theAeronauticalSciences.Yokohama:ICAS,2004:1-9.

[8] SIDORYUKME,KHRABROVAN,MUKHANOVT
G,etal.Validationofcontrollawsathighanglesofattack
usingthree-degree-of-freedomdynamicriginwindtunnel
[J].IFAC-PapersOnLine,2019,52(12):526-531.

[9] GONGZ,ARAUJOES,LOWENBERG M H,etal.
Experimentalinvestigation ofaerodynamic hysteresis
usingafive-degree-of-freedomwind-tunnelmaneuverrig
[J].JournalofAircraft,2019,56(3):1029-1039.

[10] VICROYD D,HUBER K C,SCHUTTE A,etal.
Experimentalinvestigationsofagenericsweptunmanned
combatairvehiclewithcontrols[J].JournalofAircraft,

2018,55(2):475-501.
[11] JACKSONEB,BUTTRILLCW.Controllawsfora

windtunnelfree-flightstudyofablended-wing-body
aircraft[R].Hampton:NASALangleyResearchCenter,

2006.
[12] LIUZT,SUN H S,NIEB W,etal.Overviewof

dynamictesttechniquesatlow speedaerodynamics
institute,CARDC[C]∥InternationalCongressofthe
AeronauticalSciences.Belo Horizonte:ICAS,2018:

1349-1355.
[13] 吴金华,孙海生,沈志洪,等.旋转流场下的振荡动导数

试验技术研究[J].实验流体力学,2014,28(4):54-58.
[14] 谢志江,孙小勇,孙海生,等.低速风洞动态试验的高速

并联机构设计及动力学分析[J].航空学报,2013,34
(3):487-494.

[15] 刘春明,赵志军,卜忱,等.低速风洞双自由度大幅振荡

试验技术[J].航空学报,2016,37(8):2417-2425.
[16] 高剑军,卜忱,杜希奇.旋转流场下模型大幅俯仰运动实

验研究[J].实验力学,2010,25(2):207-211.

·322·



厦门大学学报(自然科学版) 2025年

http:∥jxmu.xmu.edu.cn

[17] SHENL,HUANGD,WUGX.Experimentalinvesti-
gationofyawing-rollingcouplingeffectsonunsteady
aerodynamiccharacteristicsofanaircraft[J].Modern
PhysicsLettersB,2018,32(12):1840033.

[18] 魏德宸,史志伟,耿玺,等.鸭式布局飞行器的翼体摇滚

特性风洞试验[J].航空学报,2016,37(10):3003-3010.
[19] 徐思文,邓学蓥,王延奎.攻角拉起时前体非对称涡诱导

机翼摇滚运动[J].北京航空航天大学学报,2015,41
(11):2078-2084.

[20] LAFOURCADEP.Studyofparallelmanipulatorswith
cables,designofanactivesuspensionforwindtunnel
[D].Paris:ENSAE,2004:22-29.

[21] BRUCKMANN T,HILLER M,SCHRAMM D.An
activesuspensionsystemforsimulationofshipmaneuvers
inwindtunnels[M]∥Newtrendsinmechanismscience.
Netherlands:Springer,2010:537-544.

[22] LAMBERT T J,VUKASINOVIC B,GLEZER A.
Aerodynamicflowcontrolofaxisymmetricbluffbodyby
coupledwakeinteractions[J].AIAAJournal,2018,56
(8):2992-3007.

[23] PARKKY,SUNGYH,HANJH.Developmentofa
cablesuspensionandbalancesystem anditsnovel
calibrationmethodsforeffectivewindtunneltests[J].
Measurement,2021(170):108717.

[24] NGUYENDQ,GOUTTEFARDEM.Ontheimprovement
ofcablecollisiondetectionalgorithms[M]∥Cable-
drivenparallelrobots.Berlin:Springer,2015:29-40.

[25] 胡正红,彭苗娇,冀洋锋,等.高超声速风洞 WDPR支撑

尖锥模型应用可行性分析[J].北京航空航天大学学报,

2017,43(11):2293-2301.
[26] LIUJ,WANGXG,WANG Y Q,etal.Continuous

terminalslidingmodecontrolofa6-DOFwire-driven
parallelrobot[C]∥InternationalConferenceonRobot
andBiomimetics.Macao:IEEE2017:1757-1762.

[27] 冀洋锋,林麒,胡正红,等.基于绳系并联机器人支撑系

统的SDM标模动导数试验可行性研究[J].航空学报,

2017,38(11):110-122.
[28] 王晓光,卜凡楠,陈恒通,等.绳牵引并联支撑弹箭模型

气动干扰特性分析[J].哈尔滨工程大学学报,2022,43
(3):407-413.

[29] XIAOY W,LINQ,ZHENGYQ,etal.Modelaero-
dynamictestswithawire-drivenparallelsuspension
systeminlow-speedwindtunnel[J].ChineseJournalof
Aeronautics,2010,23(4):393-400.

[30] LAMBERTTJ,VUKASINOVICB,GLEZERA.Asix
degreesoffreedomdynamicwire-driventraverse[J].

Aerospace,2016,3(2):11.
[31] WANGXG,PENGM,HUZ,etal.Feasibilityinvesti-

gationoflarge-scalemodelsuspendedbycable-driven
parallelrobotinhypersonicwindtunneltest[J].PartG:

JournalofAerospaceEngineering,2017,231(13):2375-
2383.

[32] 周凡桂,王晓光,高忠信,等.双目视觉绳系支撑飞行器

模型位姿动态测量[J].航空学报,2019,40(12):44-54.
[33] 刘骏,王晓光,王宇奇,等.风洞试验绳牵引并联支撑系

统自适应滑模控制[J].控制理论与应用,2019,36(9):

1477-1485.
[34] 王晓光,吴军,林麒.欠约束绳牵引并联支撑系统运动学

分析与鲁棒控制[J].清华大学学报(自然科学版),

2021,61(3):193-201.
[35] 高忠信,王晓光,吴军,等.基于刚度优化的绳牵引并联

支撑系统力/位混合控制[J].航空学报,2021,42(7):

324373.
[36] WANGW P,WANGXG,SHENCL,etal.Rein-

forcementlearning-basedcompositecontrollerforcable-
drivenparallelsuspensionsystem athighanglesof
attack[J].IEEEAccess,2022,10:36373-36384.

[37] 陈恒通,王晓光,江海龙,等.两种典型六自由度支撑机

构大迎角运动特性分析与对比[J].中国机械工程,

2023,34(6):641-649.
[38] 王家骏,王晓光,沈楚伦,等.绳系并联支撑飞机模型绕

速度矢量旋转运动设计与模拟[J].航空学报,2023,44
(17):152-163.

[39] WANGXG,SHENCL,JIANGHL,etal.Optimal
designandverificationsofcable-suspensionmechanism
forhigh-angle-of-attackunsteadytests[J].Journalof
Aircraft,2023,60(6):2017-2023.

[40] 江海龙,王晓光,王家骏,等.全模颤振四绳支撑系统运

动特性与稳定性[J].清华大学学报,2023,63(11):

1856-1867.
[41] DONGWZ,WANGXG,LIN Q,etal.Aweighted

featurefusionmodelforunsteadyaerodynamicmodeling
athighanglesofattack[J].Aerospace,2024,11(5):

339.
[42] DONGWZ,WANGXG,WANGJJ,etal.Complex

motiondesignandcontrolofaircraftmodelsuspended
withcable-drivenparallelrobotathighAoAs[J].Part
G:JournalofAerospaceEngineering,2024,239(2):

167-179.
[43] 吴惠松,林麒,彭苗娇,等.低速风洞飞行器模型编队飞

行绳系并联支撑机构[J].航空学报,2019,40(11):

111-124.

[下转第276页]

·422·



厦门大学学报(自然科学版) 2025年

http:∥jxmu.xmu.edu.cn

[8] 赵晓慧,邓小兵,毛枚良,等.高超声速进气道强制转捩流

动的大涡模拟[J].航空学报,2016,37(8):2445-2453.
[9] 赵晓慧,邓小兵,杨伟,等.高速边界层强制转捩流动的大涡

模拟[C]∥中国力学大会.上海:中国力学学会,2015:92.
[10] 张红军,朱志斌,尚庆,等.锯齿形转捩片触发高超声速

进气道边界层转捩的大涡模拟[J].航空学报,2019,40
(10):94-104.

[11] 刘海旭,郑晨炜,陈林,等.可压缩平板边界层转捩的大

涡模拟[J].南京航空航天大学学报,2014,46(2):246-
251.

[12] BISEKNJ.High-fidelitysimulationsofthehifire-6flow
path[C]∥AIAAAerospaceSciencesMeeting.Washington:

AIAA,2016:1115.
[13] ZHOUH,LIXL,QIH,etal.Subgrid-scalemodelfor

large-eddysimulationoftransitionandturbulencein
compressibleflows[J].PhysicsofFluids,2019,31(12):

125118.
[14] 朱志斌,冯峰,沈清.高超声速椭圆锥边界层横流转捩特

性大涡模拟[J].气体物理,2022,7(3):60-72.
[15] 彭子昂,于勇,周玲,等.攻角对翼身组合体边界层转捩

及气动热影响的数值研究[J/OL].航空动力学报,1-16
[2024-09-01].http:∥doi.org/10.13224/j.cnki.jasp.
20230801.

[16] 于长平,李新亮,齐涵.可压缩准动态亚格子k方程大涡

模拟模型研究[C]∥全国流体力学学术会议.长沙:中国

力学学会流体力学专业委员会,2022:94.
[17] CHAIXC,MAHESHK.Dynamic-equationmodelfor

large-eddysimulationofcompressibleflows[J].Journal
ofFluidMechanics,2012,699:385-413.

[18] YOONS,JAMESONA.Lower-uppersymmetric-Gauss-
SeidelmethodfortheEulerandNavier-Stokesequations
[J].AIAAJournal,1988,26(9):1025-1026.

[19] GEORGIADISNJ,RIZZETADP,FUREBYC.Large
eddysimulation:currentcapabilities,recommendedpractices
andfutureresearch[J].AIAAJournal,2010,48(8):

1772-1784.

(责任编辑:任滢滢)

􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍􀪍

[上接第224页]
[44] 彭苗娇,吴惠松,林麒,等.考虑绳阻尼的绳系并联机器

人动力学特性分析[J].北京航空航天大学学报,2020,

46(2):304-313.
[45] 潘家鑫,林麒,吴惠松,等.基于 WDPR-8支撑与弯刀尾

支撑的风洞对比试验研究[J].北京航空航天大学学报,

2021,47(5):1038-1048.
[46] 冀洋锋,林麒,彭苗娇,等.绳系并联支撑机构的绳迟滞效

应及影响实验研究[J].工程力学,2019,36(11):212-221.
[47] 冀洋锋.绳系并联机器人支撑及相关模型风洞试验问题

研究[D].厦门:厦门大学,2017.
[48] 韩东博,王晓光,董文钊,等.绳系支撑飞机模型绕速度

矢量旋转运动风洞试验研究[C]∥全国流固耦合与非定

常流体力学学术会议.盐城:中国力学学会流固耦合力

学专业委员会,2024:104-105.
[49] 董文钊,王晓光,韩东博,等.绳系支撑战斗机大迎角多

自由度运动试验研究[C]∥全国流固耦合与非定常流体

力学学术会议.盐城:中国力学学会流固耦合力学专业

委员会,2024:80.
[50] 柳汀,林麒,刘震,等.电磁散射测试的可重构绳系并联

支撑机构[J].航空学报,2024,45(2):213-227.
[51] 吴惠松,林麒,柳汀,等.风洞虚拟飞行试验模型绳系并

联支撑机构[J].航空学报,2022,43(8):314-326.
[52] 彭苗娇,王晓光,林麒.风洞试验 WDPR支撑牵引绳与

模型耦合振动研究[J].振动工程学报,2017,30(1):

140-148.
[53] 林麒,吴惠松.用于旋转弹箭模型风洞动态试验的支撑

装置和试验系统[P].福建省CN202011041425.6,2021-
07-09.

[54] ZHUZ,SHIL,HEC,etal.Constructionandkinematic
performanceanalysisofasuspensionsupportforwind
tunneltestsofspinningprojectilesbasedonwire-driven
parallelrobotwithkinematicredundancy[J].Chinese
JournalofAeronautics,2024,37(12):404-415.

[55] JENKELM.Experimentalroll-damping,Magnus,and
static-stabilitycharacteristicsoftwoslender missile
configurationsathighanglesofattack(0to90deg)and
Machnumbers0.2through2.5[J].ArnoldAirForce
Base (TN):Arnold Engineering and Development
Center(US),1976.doi:10.21236/ada027027.

[56] SHANTZI,GROVESRT.Dynamicandstaticstability
measurementsofthebasicfinneratsupersonicspeeds
[J].NavordReport,1960,4516:0.5-0.3.

[57] 王晓光,沈楚伦,韩东博,等.绳系并联支撑翼型模型多

自由度耦合动态试验研究[C]∥第13届全国流体力学

学术会议.哈尔滨:中国力学学会流体力学专业委员会,

2024:823.

(责任编辑:任滢滢)

·672·


